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○ 棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 












教 員 名 役 職 研 究 分 野 
棚次亘弘 特任教授・センター長 航空宇宙推進・エネルギー工学 
東野和幸 教 授 宇宙推進・宇宙環境利用工学 
吹場活佳 講 師 航空宇宙分野の熱制御工学 
（新任） 髙木正平  教 授 航空宇宙分野の空力制御工学 
（新任） 杉岡正敏 特任教授 化学反応・燃焼工学 
（新任） 中田大将 博士研究員 宇宙推進工学・エネルギー工学 
 
２．フルサイズの高速走行軌道試験設備の整備・拡充 






















○ 棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長 特任教授） 









































講演者 依頼先・場所 日　時 講演内容 参加者数
東野和幸 東京大学 2009年11月20日 微粒化現象解明へのアプローチ 約100名
髙木正平 電気通信大学 2009年11月28日 小中学校生向け啓蒙講演 42名
高校訪問
訪問者 訪問高校 日　時 訪問目的 参加者数
溝端一秀 札幌東雲高校 2009年6月12日 面談 約30名
東野和幸 千歳高校 2009年7月22日 模擬講義 約100名
吹場活佳 札幌月寒高校 2009年10月1日 模擬講義 約30名
髙木正平 新潟県立十日町高等学校 2009年10月30日 講演 約1100名
湊 亮二郎 札幌白石 2009年11月12日 室工大の説明 約300名
オープンキャンパス






事業名 実施内容 日　時 実施場所 参加者数



































道央都市連携構想・人材育成分科会 2009年11月16日 研究センター活動説明、施設取材 45
苫小牧市産業経済部企業立地推進室 2009年11月25日 研究センター活動説明、施設取材 2
US Space Proplsion Group 2009年12月15日 研究センター活動説明、施設取材 3
ノーステック財団 研究開発部 2010 年1月22日 研究センター活動説明、施設取材 2
文部科学省 高等教育局 国立大学法人支援課 2010年2月16日 研究センター活動説明、施設取材 5
日本機械学会北海道支部宇宙工学懇話会
北海道大学学生、北海道工業大学学生
2010年2月24 日 研究センター活動説明、施設取材 11
宇宙航空研究開発機構
角田宇宙センター





○ 溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
東野 和幸（航空宇宙機システム研究センター 教授） 











 寸法： 全長 3.2m、全幅 1.6m、全高 0.85m 
 重量： 乾燥重量 22.2kg、最大燃料重量 4.6kg、離陸重量：26.8kg 
 構造： CFRP（炭素繊維強化プラスティック）によるセミモノコック（半張殻）構造 
 エンジン： JetCat P160SX ターボジェットエンジン×2 基、最大推力 33kgf 
 定常水平飛行速度（設計最大値）： 370km/hr 
 


















○ 中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 博士研究員） 
吹場 活佳（航空宇宙機システム研究センター 講師） 




































































は表 1 に示す暫定値を使用する．ηについては 0-0.47 の範囲で設定した．詳細な試験条件を表 2
に示す．  
Diameter of intake 0.192 m 
Corrected mass flow 3.6 kg/s 
 
表 2：風洞試験条件 
Exam. Mach Number 1.1，1.3 
Flow draw ratio 0，0.18，0.36，0.45 



















































































  AoA= 0deg.
  AoA= 2deg.













  AoA= 0deg.
  AoA= 2deg.
  AoA= 4deg.
 



























   




















































(1) 羽田尚太，小型超音速飛行実験のための有翼機体の空力設計と風試結果，平成 18 年度宇宙輸
送シンポジウム後刷集 P.47-49 
(2) 桑田耕明，超音速機のエンジン流量が抗力特性に及ぼす影響の実験的評価，室蘭工業大学修
士論文，2010 年 2 月 





溝端 一秀（航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
  ○ 高津 武人（航空宇宙システム工学専攻） 




















ソフト CATIA V5 を用いる。 
（２）有限要素法（FEM）による構造解析：汎用 FEM 解析ソフト MD.Nastran および前処理ソフ














Fig. 1 主翼供試体の構造 
15 
ロス CO6155B を 2ply 使用しており、桁は心材に厚さ 3mm のバルサ、表皮にカーボンクロス
CO6343 を 2Ply×2 使用している。また、左右翼を結合するための左右一体成型の桁（かんざし）









トゲージで、供試体外皮の応力を歪ゲージで計測する。荷重条件（位置，荷重量）は Table 1 の通
りである。 
   
4.2 静荷重試験の結果 
 静荷重試験の結果の一例として、翼幅方向 400mm かつ 50%翼弦の位置に荷重を与えた場合


























230mm － 40kgf，60kgf 
300mm 40kgf 40kgf，60kgf 
400mm 20kgf 20kgf，40kgf 
 
 
Fig. 2 静荷重試験の概観 
 
Fig. 4 解析用の構造モデル 
 




は寸法 3mm の三角形微小要素に分割する。 
5.2 材料特性 
 材料特性としては、直交座標系 123（1：長さ方向，2：奥行方向，3：高さ方向）を定義し、
















分布は、マイクル C.Y ニウによる経験値[3] を






Aerobatic 機の終局荷重倍数 9G を採用する。 
5.4 FEM 解析の結果 
5.4.1 静荷重試験の再現 
 材料特性の不確定性に対し、上面外皮のヤング率を引張試験結果および理論推定値の0.5倍、
下面外皮を 0.75 倍と仮定すると、FEM 解析結果の変位量は上述の許容誤差内に収まった。ここ
で 0.75 倍という数値は引張試験で得られている値である。更に、CFRP の圧縮弾性率が引張弾性
率の 0.7 倍程度と仮定すると、上記の 0.5 倍に相当する補正係数が得られる。  
5.4.2 分布荷重を適用した FEM 解析結果 
 最後に、揚力の翼幅方向分布による分布荷重を与える解析を試みた。ここでは、翼全体の中
で各部材がどの程度の剛性を分担しているかを考察するために、外皮のヤング率のみを 2 倍、あ





Fig. 5 主翼供試体に仮定するせん断力分布 
 
   
17 
ノコック構造に近い特性が確認された。 
































溝端 一秀 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 
○ 長尾  友 （航空宇宙システム工学専攻） 




















GPS は全地球測位システムのことである。静止軌道上の約 30 個の GPS 衛星のうちの数個から
信号を受信し、それを元に位置、速度を推定するものである。長時間使用しても誤差は累積しな
いが、原理的に電波障害の影響を避けられず、しかも電波障害による誤差を評価するには他の航











その外観を Fig. 1 に示す。これは、１軸の半導体
 










































Fig. 2 History of attitude angles acquired in the 
ground static test. 
 












































Fig. 4 History of the data acquired in the in-car tests. 
 
Fig. 6 History of height data acquired through four 
times of in-car tests. 
 
Fig. 5 History of position data acquired through 
four times of in-car tests. 
 
Fig. 7 History of velocity data acquired by in-car 















2. 横 G の強い環境で計測誤差が生ずるものと推定されるが、航空機への適用上問題ない。 






















ことが判明した。また、ヨー角計測方法の改善や GPS 測位頻度の向上の必要性が判明した。 
 
参考文献 
[1]成岡優，「低精度 MEMS センサと汎用 GPS 受信機の融合による高精度航法システムの研究」，
東京大学修士論文，2007 年 2 月． 


















































   






 一様流流速 15m/s での測定結果である各揚力，抗力係数のスリット吹出し無しを CL-wob，CD-wob，
吹出し有りを CL-wb，CD-wb として図３に示す．また吹出し反力以外の吹出しによる翼周りの流れ
変化に伴う力成分変化を評価するため，反力を差し引いたものを CL-wbe，CD-wbe として同図に示す．
揚力については，揚力係数 CL-wbe と CL-wob の値がほぼ一致しており，反力以外に起因する揚力増
加を得られなかった．この理由として，風洞の流速に対する吹出し速度や流量の不足が考えられ
る．この不足を改善すると，逆圧力勾配に関係すると考えられている渦崩壊の抑制・遅延ができ，








図３：迎角に対する揚力係数 CL, 抗力係数 CD（一様流流速 15m/s） 
 
３・３ デルタ翼上面圧力分布 

















した値 0.558 の位置に熱線流速計のセンサーを翼上面の境界層内に貼り付け，流速 10 [m/s]，迎角 
16 度と 20 度の形態で，16 度では吹出し無し，20 度では吹出しの効果を調べた．速度変動のパワ
ースペクトルを図５に比較する． 
 図５の結果から，吹出しの有無に依らず 200-300Hz を中心として広帯域ではあるが周期変動が
捉えられている．迎角 20 度の場合は 16 度に比べて，変動のレベルも全ての周波数帯域で増大し，
渦の発達がより進んでいることが伺えるが，吹出しの効果はこの周期変動に直接現れていない．







































○ 湊 亮二郎（機械航空創造系科 助教） 
棚次 亘弘（航空宇宙機システム研究センター長，教授） 







平成 21 年度はその詳細設計を行った．以下にその概要を示す． 
 
2. 設計内容 
設計内容は主に次の 3 つに分割される． 
２．１ 二段反転ファン及びタービンの空力設計 
二重反転ファンと，二段反転タービンの Through Flow 解析を行い，その翼形状の設計を行った．
それに引き続き，このファン形状に対して，CFD 空力解析を実行した． 























○ 湊 亮二郎（機械航空創造系科 助教） 
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今回解析した二段ファンの形状を図 1 に示す． 
ファン直径 192mm 
回転数 40000rpm（第一段），42000rpm（第二段） 
空気流量 3.6 kg/sec 
設計圧力比 3.24 
翼枚数 16 枚（第一段），14 枚（第二段） 
CFD 解析には汎用のターボ機械流体解析ソフト Fine TURBO を使用し，計算マシンは航空宇宙機
システム研究センター所有の SGI Altix 350 を利用した． 
 
2.2 解析結果と評価 











図 1 相対高マッハ数対応に再設計した二段反転ファンの形状 
 














































度 98 %以上の製品を用いる． 
32 
3. 実験装置 







図 1 実験装置概略 
 
 
図 2 加熱管 
 
表 1 実験装置機器の諸元 
機器名 仕様 
シリコンオイルタンク 330×330×350 mm （30L） 
供試液タンク φ110.3 H354 mm(MAX 2.5L) 
投げ込みヒーター（八光製，BAB1220） 2 kW×2 
マイクロケーブルエアヒータ （ー坂口電熱） 3 kW×2 










ていることが確認でき，全投入熱量 1600W の場合には理論値と実験値に 110K の差が生じている．
これはMCHの熱分解吸熱反応により熱量が奪われたことが原因と考えられる．同図(b)より，MCH
の受熱量は全投入熱量が 1000W 以上で理論値と実験値に差が生じており，全投入熱量 1400kJ/kg
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 （a）温度上昇と全投入熱量の関係 （b）MCH の受熱量と全投入熱量の関係 





① 全投入熱量が 1000W 以上で理論値と実験値の温度上昇に差異が生じた． 
② 全投入熱量が 1000kJ/kg 以上で理論値と実験値で受熱量に差異が生じた． 
以上の結果より，MCH の熱分解吸熱反応が確認され，加熱管外壁温度 1249K の場合では熱分
解吸熱反応が生じることで反応が生じない場合と比較して温度上昇を約 110K 低下でき，等価的
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○ 笹山 容資（航空宇宙システム工学専攻） 













システムの成立性評価を目的とし，推力 1ton 級の LNG/LOX，バイオエタノール/LOX ロケットエ
ンジンの設計を進めている．また，設計されたロケットエンジンはエンジンシステムの成立性評
価の後，本センターで所有している高速走行起動装置の推進器として利用する予定である． 













① 地上推力 1000kg(1ton)級 
② スロットリング可能 













































































 (a)ガス加圧式 (b)ターボポンプ式 
図 1 LNG ロケットエンジン概念図 
 





を用いて実施した．その結果を表 1 に示す． 
表 1 エンジン理論性能計算結果 
 項目 記号 単位 LNG バイオエタノール
真空中推力 F0 kg
燃焼圧力 (Pc)ns MPaA 7 7
混合比(O/F) MR - 3.3 1.85
理論膨張比 ε - 10 10
真空中比推力 Isp[(Is)ts] s 307.9 292
理論推力係数 Cf - 1.639 1.64
特性排気速度 c* m/s 1842.4 1746.8
ノズル出口圧力 Pe MPa 0.107 0.11
地上比推力 Isp_a s 280.8 266.24
地上推力1000kg出力するの
に必要な推進剤流量
mtc kg/s 3.562 3.756
地上推力1000kg出力するの
に必要な燃料流量
mf kg/s 0.828 0.873
地上推力1000kg出力するの
に必要な酸化剤流量


















































 (a)LNG/LOX 燃焼器形状 (b)バイオエタノール/LOX 燃焼器形状 





その結果，地上比推力は LNG/LOX で約 281s，バイオエタノール/LOX で約 266ｓであった．燃焼
器全長は LNG/LOX で約 354.0mm，バイオエタノール/LOX で約 354.1mm，ノズル出口直径は
LNG/LOX で約 104.3mm，バイオエタノール/LOX で約 mm104.3 であった．これらの結果より，
推力 1ton 級の燃焼器サイズは LNG/LOX でもバイオエタノール/LOX でも同程度であることが判
明した．そのため，以降は常温で取り扱いが可能であり，密度が高く設備の小型化が図れるバイ





1) Sanford Gordon and Bonnie J.McBride,Computer Program for Calculation of Complex Chemical 
Equilibrium Compositions, Rocket Performance, Incident and Reflected Shocks, NASA SP-273, 1971. 




（独）宇宙航空研究開発機構（ＪＡＸＡ）との共同研究 平成２２年 2 月－Ｈ２２年 3 月 
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 供給圧力：0.1～15MPaA（安全弁 20MPaA） 
容器内容量：100mℓ 





























東野 和幸（航空宇宙機システム研究センター 教授） 
杉岡 正敏（航空宇宙機システム研究センター 特任教授） 
小林 隆夫（応用理化学系学科 技術職員） 




























アルミニウムまたはアルミニウム合金粉末 5g、水 80ml を反応容








3.1 Al および Al 合金の水素生成量 
図３ にアルミニウム合金の水素生成量の時間変化を示す。どの試料でも反応の誘導期がみ
られることがわかった。特にAl-39.2%Cu の経時変化はAl-100%と非常に似た変化を示した。






























3.3 Al および Al 合金の単位重量当たりの水素生成量 
図５は攪拌開始後 600 分後の単位アルミニウム重量当たりの水素発生量で比較したもの
である。Al-39.2%Cu が最も単位アルミニウム重量当たりの水素生成量が多く，Al-100%と



































































 本研究に対して多くのご支援とご協力を頂きました本学 もの創造系領域 教授 桃野 正
先生、くらし環境系領域 助教 神田康晴先生に深く感謝いたします。 
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LNG サルファアタックに関する研究 （その３） 
（独）宇宙航空研究開発機構（ＪＡＸＡ）との共同研究 平成２１年５月―平成２１年１２月 
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表 1-1 分析項目一覧 
分析方法 分析項目 
表面観察 供試体表面を写真や光学顕微鏡で観察 
EPMA 分析 供試体表面組成の確認，並びに供試体断面の確認 
XRD 分析 供試体内部組成の確認 
ラマン分析 供試体表面の結晶構造を確認 
カソード還元 金属硫化物の特定及び生成厚さを確認 


















































（株）ＩＨＩ、（株）ＩＨＩエアロスペース共同研究 Ｈ２１年 8 月-Ｈ２２年 3 月 
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 本試験で実施した 11 回の試験に対し，2 種類のエレメント，2 種類のスロートを使用した．











 試験回数：11 回 
 試験秒時：最大 30sec 
 燃 焼 圧：4.9～5.4MPaA 
 混 合 比：0.18～0.4（O/F） 
 
4. 試験結果 
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を進めている．フルスケール軌道装置は，軌道幅は新幹線並の 1.4 m 程度，軌道長は 3 km 程度で
あり，10 G 程度以上の加速によってマッハ 2 程度の走行速度を実現する．また，軌道幅 1.4 m，























押して走行する．台車重量はおよそ 20 kg（バケット，エンジン，燃料含む）である．加速はJet Munt 
SL社のMerlin160Gジェットエンジン（公称推力 160 N）で行なう．無線操縦でエンジン推力を調









   
   
 




 速度と加速度の結果を図 5 に示す．なお，図 5 で示す計測結果のグラフはU字型バケット分離


























































水深 15 mm のケースでは，水深 30 mm のケースと比べて 2 倍近い制動係数となった．車載カ
メラの映像からはバケット面上で水位がせりあがっていることが確認され，バケット断面積 A は













無し 有り 無し 有り 
水深 30 mm 水深 15 mm 
平板 0.25(σ=0.03) 0.41(σ=0.03) --- --- 
半円筒 0.33(σ=0.04) 0.37(σ=0.03) 0.61(σ=0.06) 0.68(σ=0.02) 
U 字型 0.55(σ=0.08) 0.51(σ=0.03) --- --- 
 
 
5. 結 論 
100 m 級サブスケール高速走行軌道実験装置を用い，6 種類のバケット形状について制動係数
を実験的に求めた． 
・ 同一水位（30 mm）の場合，U 字型バケットが他の形状に比べて大きい制動係数を示した．
これは水の噴射方向が前方を向いており，運動量変化の効果を最大限に高めるからであると
考えられる． 
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一直線に並んでおり、これを図 2 のように 45°ずつ回転させて通風を行うことにより全圧の面計
測を行った．得られた全圧より、以下の式を用いて流れのマッハ数 M を求める． 
( )






















































図 2 に設計マッハ数 2 のノズルによる流れのマッハ数空間分布測定結果を示す．横軸は計 7 点
の圧力計測孔の位置を中心の圧力計測孔からの距離として示してある．全データを平均化して得
られるマッハ数は 2.02 であり、面内でのマッハ数のばらつきは 0.014 であった．同様に、設計マ
ッハ数 4 のノズルによる流れのマッハ数空間分布測定結果を図 3 に示す．全データを平均化して
得られるマッハ数は 3.93 であり、面内でのマッハ数のばらつきは 0.052 であった．図３にはデー




図 2：設計マッハ数 2 のノズルによる流れ 図 3：設計マッハ数 4 のノズルによる流れ 
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を通して PC でデータを取得する．ディスプレーサの DC モータを駆動する直流電源の電圧と電
流からディスプレーサ駆動電力を計算し，発電周波数をディスプレーサ周波数とする．発電コイ














作動流体圧力 1.0 MPaA 
高温部温度 230～600 ℃ 
低温部温度 10 ℃ 
冷却水流量 281 L/h 
エンジン回転数 11.1～20 Hz  
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